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Modelo Real

SPACEXFALCON 9
BOOSTBACK BURN
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Modelo fisico e Hipoteses
simplificadoras

Foguete se desloca exclusivamente no plano vertical;

Devido a baixa velocidade do corpo, forgas de
arrastamento devido a velocidade serdao desconsideradas;

0 angulo de rolagem sera considerado pequeno;

Diametro do foguete é muito menor que sua altura;
Massa do foguete é constante;

Considerasse os propulsores como pontuais;
Baricentro no centro geométrico da barra;

Corpo infinitamente rigido;

Efeitos da rotacao terrestre despreziveis;

Forca do vento sera apenas no eixo x.




D i nﬁm i ca e mi = F, + Fecos — Fycosf + Fpsin(0 + ¢)
Linearizacao

my = Fycos(0 + @) — F.sinf + Fysinf — P

Jof = F.l — Fyl — Fpsingl

e Equacgdes Diferenciais Ordinarias; S
quag ! sin(0 + @) = sinfcosy + sinpcostd = 0 X cosp + sing x 1

. _ cos(0 + @) = cosfcosp — sinpsing = 1 X cosp + sing X 6
e Criacao do espaco de estados.

T = Ty = T2 = fi(zz)

To =1 Zy = [Fy + Fe — Fq + Fpsin(0 + )] /m = fo(Fy, Fe, Fy4, Fy,0,¢)
r3 =y T3 =14 = f3(z4)

Tq =1 g = [Fpeos(0 + ¢) — Fo0 + Fa0 — P] /m = fa(Fp, Fe, Fq, P)

25 =0 T5 = g = fs(zs)

26 =0 26 = [Fel — Fyl — Fpsing 1] /J, = fo(Fe, Fa, Fp, )




Dinamica e
Linearizagao

Aplicacao da expansao de Taylor.

fi(@e) = fi(@2) + G8(x2 — 22)
f‘Z(FuyFmFd 090)_f2(FvaFeaFdF
+

+oB (Fy— Fy)

0,¢)+ 22 (F, - F,) + $&(F. - F.)
2 (F—F)+20-0+%Lw-9)
fa(@s) = fa(a) + 52 (x4 — 74)
fa(Fe, Fy, F,, P,0,¢) = fo(F,, Fy, Fy, P,
) +

+52(F, — F,) +

,@) + SE(F.— F) + §{j(Fd - Fy)
BP-P)+ R0 -0)+3L(e-9)
fs(xe) = f5(6) + ;&( 6 — T6)

Jo(Fe, Fay Fy, 9) = fo(Fe, Fu, By, 9) + 5 (Fe — Fo) + 55 (Fa— Fa) + 5 (F — 1)

+%2(p—-9)



Linearizagao

e Matrizes Jacobiana e de Entradas

¢ = Az + Bu
(01 0 0 0 0]
00 00 (Fpcosp)/m 0
A - 000 1 0 0
= 00 0 0 (—F,sing—F,+F;)/m 0
00 00 0
0000 0 0]
[0 0 0 0 0 0]
I/m 1/m —1/m [0 cosp + sinp|/m F,[—0 sing + cos@|/m 0
B - 0 0 0 0 0 0
- 0 —0/m 0/m cos(¢ + 0)/m Fp[—sing + cosp 0)/m —1/m
0 0 0 0 0 0
0 e —l/J, —sing 1/ J, Fyeosp 1] J, 0




Conclusao

e Modelo que representa o foguete
imediatamente antes do contato com o solo;

e Sistema linearizado de sexta ordem;

e Matriz de entradas possui grande impacto no
modelo;

e Modelo criado se assemelha aos resultados
encontrados nos trabalhos de referéncia.
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